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超音速流中に垂直に噴出する音速噴流の挙動
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速な混合が要求される.また,燃料噴射に伴う主
)2
1.緒言
る(.これらの問題を解決すべく,燃料噴射機構が
スペースプレーン用空気吸い込み式エンジンの いくつか提案されている.例えば,燃料を主流に
流の運動量の損失をなるべく少なくする必要があ
候補のひとつとして,スクラムジェットエンジン )3斜めに噴射し,主流の圧力損失を軽減する形態(,
がある.スクラムジェットエンジンでは,燃焼器 ランプ Ra( mp)を設けることで縦渦を導入し,混
中の流れが,超音速で流れる (主流)ため,燃焼 )4合促進を図る形態(などがある.これらの例が示す
器内の滞留時間がミリ秒のオーダー( 1)と非常に小 ように,新たな燃料噴射機構を考案するには,主
さい.したがって,燃焼器内での空気と燃料の迅 流と燃料噴流との間の空力干渉などの現象を詳し
*1
*2
*3
大学院生産情報システム工学専攻学生 く把握し,それらの現象を支配するパラメータを
機械システム工学科 推定する必要がある.
大学院機械システム工学専攻学生 上述の燃料の混合問題を整理する方法の一つに,
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超音速の主流に対して,噴流が影響を及ぼす範囲 j:円孔噴流 
:実効背圧beを規定する貫通高さの評価がある (5X6X7X8). 気体を
ノズルから噴射するとき,ノズル出口で流れが十
実験装置および実験方法 
に,実験で使用した超音速風洞の概略を示
ィスクの中心の高さと定義 (5X6)される. 貫通高さ す.本研究で使用した風洞は,間欠作動の吹出し
吸込み式超音速風洞( である.作動マッハ数は,)21
3.分な不足膨張状態ならば,噴流は膨張波,バレル
衝撃波およびマッハ ･ディスクを形成する.この
とき貫通高さは,噴射孔出口からこのマッハ ･デ i1g.F
と噴流周囲の背圧との関係については,静止気体
あるいは であり,マッハ数の変更は測定部
上流に設けられたノズルを交換して行 う.ノズル
0
20. 40.
8の出口は, 
中ならびに超音速流中-噴出する場合について, 
年～1 年代にかけて数多く研究されている 
(5X6X7X8). 超音速流中-噴出する場合,貫通高さは
0790691
×80m の矩形断面である.測定部
0mには,長さ 8
流動実験用測定胴を用いた.ノズル上流の整流筒
静止流体中-の噴流の場合と同様に,ノズル周 り
eb kac 
のフリー ジェット部をもつ外部
の平均的な圧力( 5)である実効背圧 iv
f teec
(

a0.
におけるよどみ点圧力,よどみ点温度は,マッハ 
2MP
ssu )を用いて定量的に評価されている.過去
の研究において,超音速流中での実効背圧は,噴
倍(や)508.
repre
の場合 ,それぞれ約 
20の場合,それぞれ約.
40.
,約 300K,マッハ 
a0.5MP,
ノズルでは,等エントロピー膨張が行われている
約 300Kである.流上流に発生する衝撃波背後の圧力の 
76Pa59.20.
3倍()として整理できるとの報告があるが,その
調査は不十分である.また,実効背圧の測定は困 と仮定すると,本風洞測定部における静圧,静温
の場合,それぞれ約 2 k ,約 1
6/2
難であり,報告されている測定結果(X1は少ない.
そこで本研究では,円孔出口を持つノズル (以
)09 は,マッハ 
1Pa40.の場合,それぞれ約 k ,約 7
後,円孔ノズルという)より超音速流中-垂直に K である.また,測定部側面には光学測定用の窓
噴流を噴出させ,その場合の流れ場を詳細に調べ が一対取り付けられている. 
K,マッハ 432.
た.特に,実効背圧を直接測定せずに,主流と噴 に,平板と円孔ノズルの配置および流れ場
流の運動量流束比で貫通高さを整理する方法を試 の概要を示す.先端が 200のくさびを持ち,奥行
i2g.F
0mき (紙面垂直方向に) 6 m,長さ (流れ方向) 115みた.また,運動量流束比,実効背圧と円孔ノズ
0rm
94.
rm ,厚み 1
主流の境界層と噴流の干渉の関係についても考察 し, 0傾けて設置された.これは,流れに対し
ル設置平板 (以後,平板と呼ぶ)上に形成される∫ の平板は,ノズル出口の流れに対
5m2.
した.この干渉現象は,航空宇宙機の姿勢制御に て平行に平板を設置すると,風洞作動中の平板の
用いられるジェット周囲の空力干渉現象に関する 振動などにより境界層の剥離点位置が大きく変化
研究(ll)としても重要である. する恐れがあるので,剥離点位置が平板の振動に
対して鈍い感度を持つようにしたためである.平
おもな記号 板の先端から下流側 3 の位置に,スロー ト直
径3m
 の音速円孔ノズルを配置し,窒素を平板上 
全温 : To
｡p全圧 : 
温度 :r
静圧 :p

密度 :〟
速度 :〟
〟マッハ数 :
比熱比 : γ
主流と噴流の運動量流束比 ‥J (Oju2)/Ju1-J j (Ol 2)
貫通高さ :h
円孔直径 :d
添字 
1:主流 
7K 
300 71K 
Mach2 01MPA 25.9kP& 葛 71 
Mach 0.5MPa 300 16
i fcothceig.F 1S ma
2:主流の垂直衝撃波背後の状態 
P
rhesupet 314kPa
164
 Po
超音速流中に垂直に噴出する音速噴流の挙動
の主流に対して垂直に噴射した.流れ場はシュリ
ーレン法で可視化された. 
て,斜め衝撃波下流の流れの諸量を求めた.その結果,斜め衝撃波下
実験薄黒および考察4. 静圧 plは,風洞ノズル出口のマ 流のマッハ数 MI,
それぞれ,M1- ., p1
のとき,それぞれ 
71
40.
のとき,
ノズル出
20.Pakッハ数4-27 ,風洞.
41.
 流れ場の構造 口マッハ数が 
となった.以後,主流
M,
 
-3-1 .p13,Pak.3に連続光光源を用いた場合の流れ場のシュ
リー レン写真,F .4に瞬間光 
光時間約 2-s )光源を用いた場合のシュリー
ig
ns
o
0
igF 77. 
流の流れを指すこととす とは,この斜め衝撃波下
る.円孔ノズル出口からは円孔噴流が不足膨張
(ナノスパーク,閃
バレル衝撃波を形成していることがわかる して,
でi3g.F .特に, 
レン写真を示す. F .,4より,平板先端から斜め
衝撃波が発生していることがわかる.斜め衝撃波
3
ig

の角度は,風洞ノズル出口でのマッハ数が Oの暗, 
であった.流れ らに,平板上クが発生していることがわかる.さ
2. は,バレル衝撃波が干渉して形成されるマッハ ･ディス
Oの暗,2
は斜め衝撃波により,平板と平行になり,流れの められ,噴流を流れる主流は噴流によってせき止
諸量はノズル出口の状態から変化する.本研究で ていることもより上流には弓形衝撃波が形成され
は,二次元斜め衝撃波関係式( ,斜め衝撃波の角)31
4.860.3 ,マッハ数 170.
ig瞬間光光源を用いた場合の わかる. F .4
ディスクは確認できない.これは では,マッハ ･
,マッハ ･ディスクやバレル衝撃波が振動していること
マッハ ･ディスクが全光路長に対して ,また,
さいスケールであるので,マッハ ･デ,極めて小
ィスクによる密度変化が小さいためと考えられる.一方,逮
i3g.続光光源を用いた場合の F では,現象を
分して記録 しているので,バレル衝撃波や時間積
マッハ ･ディスクがはっきりとした波面として記録さ
igigれている.また F .4では F .3と同様に
流上流に,垂直に近い衝撃波を有する弓,円孔噴
が確認できる.さらに,瞬間光光源を用形衝撃波
igの F .4では,
平板先端から境界層が発達していることがわかる.その
後境界層は剥離して,剥離衝撃波および多数の圧縮波を形成していること
らに弓形衝撃波の上流で境界層厚さが急激に,さ
いた場合
42.することが確認できる. 増大主流と噴流の運動量流束比による現象の整
)6igl5ら()と Bi ら(が整理した
速流中に噴出する円孔噴流の実験結,過去の超音
哩 htsceztfhenoti fco
0., 
i herenpoograh tcema
c(
lig.hc
F
ig.F 2S po wG3S he
Mah2
d.le
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果によると,超音速主流中に垂直に円孔噴流を噴出させた場合 ,
その貫通高さは,
hcig.F 4S cnoht
0.
i h hfterenpoograpo

c
(
l ∫-3.54) wG 
Mah4,∫ d.le)331.- 度と転向角 ( ,ノズル出口の流れの諸量,を用い 平板の傾き)
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する弓形衝撃波は,壁面近傍では垂直であるとす
/dまり,貫通高さh
きる. その傾きから ( 両対数グラフを描き,ト
の運動量流束比 Jに対するると (5)p,2は垂直衝撃波背後の圧力と取ることがで
2については,運動量流束比 J-の弱い依存p
性があることがわかっているので( 90, 4.3 運動量流 〃)αを決定できる.X1)次のように
/pbe
表すこととする. F . 束比と貫通高さの関係dの運5に貫通高さ h/ig
動量流束比 Jに対する両対数グラフを示す.貫通高さ 
6.
h/
数 M1 -17の時,運動量流束比 Jdのは,主流マッハ0.∝Jn
塾 )
ここで,〃は運動量流束比の実効背圧-の依存性を
(3

α)乗,主流マッハ数 M1 -3 8(-
比 Jの 0 0乗に比例する.

係数はそれぞれ 0

7.

-n(1
)P2
 
.3の時,運動量流束
9.
4また,そのときの相関9.
40,0
整理可能で示す.また,運動量流束比 Jの定義と垂直衝撃波 流め貫通高さは運動量流束比7であるので,円孔噴
の関係式より, 
とがわかる. あるこ過去の研究から,静止流
) γ fpjP2 1
 
.
 12

jMjP
 射した場合, α . 体中-の円孔噴流を噴-05とおける( -の噴射と静止流体中-の 5)ので,超音速流中
考える ( ト〃 噴射の差異として 〃をつまり, ( )αにおいて 
b
pll
?,
L12
ju
MPI
2p
=YPI 2I M1
nを求める)と, M1- 0-1.
7の時, n, α-0.. 5として-
3.
の時,〃 36,M1-3
4.
(5

y
) つまり ニnー0の値はマイナスとな0となる.
Pl †1+1 えられるので,〃がマイナスで る. p2は一定と考
(-r l)
2yM1I 2
3)

となるので,式 は次式となる･(4 () jp2, 実効背圧が小さくなることが大きくなるにつれて
流束比が大きくなるに伴っを示している.運動量
(Y
(6

あることは,式(
) 5より, p/
)
より,運動量流束比 Jの値
l･1M2)1
pj
 Pl .I2, 
旦 M1J-2
 て,実効背圧が小さくなるという傾向は過去の結果 (9×∫ 
Ip2 P2II-T 2yIM11(Y
l-1′) しかし,過去の結果では, 10
)とは逆である.
いし 4点であることや測定実験データ点が 3点な
2
 
4.
本研究では, γ1-1,M1-1. .
7および 33なので, 
らには噴射孔周りの壁面静誤差が大きいこと,さ
要 をす る .
(7

1J 
2γlM12は γ1-1より十分大きく,式(6)は次式と
としている (実効背圧とし圧の平均値を実効背圧
てどのような定義をすればいいのか定説がない)ことから注意
1)

)
式(,(,(,(
なる. (yl+1M1) 2 , yl.
7)
3)
2)

P2 2†1叫 2 2γ1 
より,貫通高さh/dは, 
- 〔 
山へ
Z l 
となり結局,貫通高さは nk 
1
 
8 
4 E ) 
4

h 次式で示される. _∝J( 
6
8  
(8
(9
1)

1-
3)

J( )
)
いて示す式 ( の整
性を示した式( 比の実効背圧-の依存を仮定するならば,現
象は,式(9) 66 によって整理が可能となる.つ
1-d nk貫通高さと実効背圧の関係につ
理方法を認め,運動量流束
し■ -
超音速流中に垂直に噴出する音速噴流の挙動 
弓形衝撃波発生位置 lll■ l l JJ 亀璽鼻農農曇鼻鼻貞l一 一Il一 E tu u 
i6g.F
44.
一l■Iに,弓形衝撃波の離脱距離を円孔ノズル直
径で無次元化した値 xJdと運動量流束比 Jの関係
を示す.ここで,離脱距離は円孔ノズル中心から ▲○Mach33 17I .
弓形衝撃波の発生している位置までの距離 (平板
に対して平行方向)とした. F より,運動量流
束比 Jが増加するにつれて,弓形衝撃波の離脱距
離はほぼ線形に増加することがわかる. 
磨 .l
▲▲-
憩IQ6-垂
i6g. I-
-篭稽一
ti7g.F45. 境界層剥♯位置 に,境界層の剥離距離と運動量流束比の関係を示す.ここで,剥離距離は円孔ノズル中心か
ら剥離衝撃波発生位置 (平板に対して平行方向)
lIlllll I暮IL1 rV
h l fescaeo
io
t
ltorrea
ihtwiotra
Fig. 0 16C noとした. F より,運動量流束比 Jが増加するに
従って,剥離距離が増加し,剥離位置が上流方向
i7g. treaJ3舟to-tej
hte
f 2 -ees 6篭嗣tnu ux用54憎帽軒ii t lmmome mn
bow 
に移動することがわかる. 
岨o亀蔓亀hsocllll
■
ll 一 l kinnl l I姓亀 i t農鼻曇rec■wd i鼻一on.i8g.F に,境界層の剥離距離と弓形衝撃波の離脱
距離の関係を示す.縦軸は,剥離距離を噴射孔直
I▲
7.
hc○
一･ ▲ac.
▲ Ma
h133喜▲ 
径で無次元化した値 ,横軸は弓形衝撃波の離
脱距離を噴射孔直径で無次元化した値 xJdである.
d/xs
また,図中の実線は M1- の場合の回帰近似線,17. ▲}Lt-
I
?

破線は M1- i8g.の場合の回帰近似線である. F
より,弓形衝撃波の離脱距離の増大 (弓形衝撃波
が噴流からより離れた位置に発生すること)に伴
い,剥離距離が増加していることがわかる.また,
図中の近似式より,弓形衝撃波の離脱距離の増加
33.
a∂
▲義 
6--
7.の割合に対する剥離距離の増加の割合は, M1-1 l
lll
6踊5師
fFii
43
l
210
■■lF 曹曹電ffFl
lll
では 33.-/ ) ではXb,M1 と23.
なり,弓形衝撃波が噴流から離れる割合よりも剥
58.Xs-7( 5(
離距離が増加する割合の方が大きいことがわかる.
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-
tje tmomenumioltorreaig.F 7C
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波と境界層との干渉作用が強まり,円孔噴流から
の擾乱がより上流に伝わるためではないかと考え IJII IlTr lllt ■llt 
nux 
これは,運動量流束比 Jが増加すると,弓形衝撃
られる. 
運 
7.c
l
/xs
Mah133▲○ ′′′,^46.
 運動量流束比と実効背圧の関係 
i6g.F
より,運動量流束比 Jが増加するに伴って,
実効背圧は減少することがわかった.さらに, , 
i5g.F
′d▲/bx(5'●58. =d )▲ 
▲t′轟. ′
○d ′′こ一-- 一T,
7,8より,運動量流束比 Jが増加すると,弓形衝
撃波は噴流からより離れて発生するようになり,
噴射孔から剥離衝撃波の発生する位置までの距離
は増大する.また,弓形衝撃波が噴流から離れる
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